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Abstract 
When a supersonic flow is decelerated to subsonic flow in a duct， a series of plane or lambda shocks， known 
as a pseudo-shock wave， isproduced as the result of shock wave-turbulent boundary layer interaction. This 
paper describes an experimental study on the locations and shapes of pseudo-shock waves in straight rectangu 
lar ducts when the flows are choked at the duct exits. The experiment was done for Mach number at the duct 
entrance M∞ from l.72 to l.88 and for duct length LlD =13.8-23.6， where L isthe length of the duct.and 
D (= 50mm) the width of the duct. It is shown that the locations of pseudo.shock waves move in a downstream 
direction with decreasing LlD and increasing M∞. As the locations of pseudo.shock waves move in a down. 
stream directio日守 theshapes of pseudo.shock waves change from )， -type to X-type. It is also shown that the 
location of the pseudo.shock wave in a duct can be predicted by the theory of the Fanno flow with normal 



























































1. 72， l. 62とし，無
次元管路長さLlD
(ここで Dは管の
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図 2(a)，(b)と表 1(刻、(b)より M∞が
杉山
Duct E E W V 
し/D20.6 21.6 22.6 23.1 23.6 
M1 1.54 1.55 1.57 1.58 1.59 











Duct 1 11 IV 
し/D13.8 14.8 15.8 16.8 
M1 1.54 1.54 1.54 1.53 
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Nozzle 2 3 4 5 6 7 8 
門d 2.05 2.01 1.97 1.93 1.89 1.86 1.82 1.78 
ド1∞ 1.88 1.85 1.84 1.78 1.75 1.74 1.72 一
門1 1.60 1.58 1.54 1.55 1.58 1.54 1.61 一
Xt/D 15.0 14.4 13.0 11.8 9.8 8.0 4.2 一
4iiLIME=と年十"-+ 1 ln1_， (竺主型二1
























図4に，管路長さ L(= 1080mm) > Lmax，管上流マッハ数MがM> 1の場合のファノ流れの




クする。しかし，実際に I~I 端で ìifêitはチョークするため， f首E各[人]のiLれはファノi流れだ
けでは実現できず，管路内で衝撃波の発生を考えなければならない。
衝撃波の発生位置lム垂直衝撃波ntr後の関係式
により求まる耐紡~ eb と :f~路 l:b l1 
端でチョークする，ti百速のファノ
流れの曲線 dc との交/，~ gである c
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生位置が示されている。 (a)は，管路長さL/Dを変化させた場合，すなわち 3， 1 . 1項の実験に
対するものであり，横軸は擬似衝撃波の無次元発生位置 Xf/D，縦軸は無次元管路長さLlDであ
231 

























































置に発生させた場合のシュリーレン写真を凶 6(a)，(b)，(c)に示す O 擬似衝撃波の発生位置はそれぞ
れXf/D=3.0， 7.8， 13.5である O これらのシュリーレン写真より得られた擬似衝撃波の諸量を
表3に示す。(表3で， Rexfは長さ Xfに基づいたレイノルズ数， δはノズル側管壁上境界層厚さ，
Hは管の半幅 e1は先頭と第 2衝撃波聞の距離，e 2は第2と第3衝撃波聞の距離である。)(a)の
場合 A形擬似衝撃波が発生し，境界層は先頭衝撃波前枝と後枝問で急に厚くなり，はく離して
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はe=子 5Dである。 (b)の場合は X形に近い A形擬似衝撃波であり，圧力上昇は垂直衝撃波の場
合の約50%，e ~ 8 Dである o (c)の場合，静庄の最高点は分らないが，先頭衝撃波近くの静圧上
昇は緩やかである。
以上の結果より，直管路内の擬似衝撃波の発生位置が一下流に移動するにつれで，擬似衝撃波の
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